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摘 要 :火箭 在 发 射 升 空 阶段 ,由 喷 管 喷 出 的 高 超声 速射 流 诱导 产生 的 高 量 级 喷 流 噪声 ,严重 影响 
火箭 结构 安全 性 和 仪器 性 BR bibe 噪声 环境 的 预 inh KALRA XERXEGU. 
针对 某 型 液体 火箭 发 动机 喷 流 ,采用 脱 体 涡 模型 ( mE 结扎 We 英 型 ( DPM )、 曲 面积 
分 的 FW-H(Ffowcs Williams-Hawkings ) 方程 ,建立 了 多 马赫 数 喷 流 嗓 声 及 考虑 蒸发 物理 机 制 
的 水 射流 介入 多 组 分 高 马赫 数 喷 流 的 数值 分 析 方 法 ， E I MAN 箭 发 动机 高 超声 速 喷 流 流 场 及 
喷 流 嗓 声 环境 的 预测 ,结果 显示 在 测 点 处 总 声 压 级 预测 结果 与 试验 测量 结果 误差 在 +3 dB 之 内 。 
进一步 设计 了 环形 水 射流 喷 流 降 唆 系 统 , 开 展 了 考虑 蒸发 物理 效应 和 复杂 寻 流 构 构 型 影响 下 的 水 
射流 介入 高 速 喷 流 降 唆 规 律 研 究 ,发 现 水 射流 对 燃气 射流 产生 剪 切 作用 \ 动 量 交 换 作 用 以 及 吸 热 蒸 
发 作用 是 实现 降 骂 效 果 的 重要 原因 , 降 品 效 果 随 水 射流 质量 流 率 增 大 单调 升 高 ,而 随 介 入 角度 的 增 
大 先 升 后 降 。 本 研究 对 水 射流 介入 系统 的 设计 与 工程 实践 具有 重要 意义 。 
关键 词 :多 组 分 火箭 喷 流 ;水 射流 介入 降 品 ; 骂 声 预 测 ;介入 角度 ;质量 流 率 ;数值 仿真 
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Abstract:The high-level rocket lift-off noise induced by the hypersonic jet has adverse impacts on the 
structural security and equipment reliability of the rocket ; therefore ,it is of great significance to make the 
prediction and reduction of high-speed jet noise environment. A numerical analysis method based on de- 
tached eddy simulation ( DES) turbulence model and combined transport equation , discrete phase model 
( DPM) and FW-H equation was established to calculate the noise of multi-components rocket jet and wa- 
ter considering evaporation inserts multi-components high speed jet. The prediction pf hypersonic jet flow 
condition and noise environment of liquid rocket engine was completed. The results show that the error be- 
tween the predicted results and experimental results of overall sound pressure level of probes is within 
+3 dB. Furthermore, the annular water inserts noise reduction system was designed, the noise reduction 


law of water involved in high Mach number jet , considering evaporation effect and influence of complex de- 
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flector duct configuration , was studied , which reveals that shearing effect, momentum transfer and evapora- 


tion are important incentives for noise reduction. Besides,the noise suppression effect increases monoton- 


ously with the increase of mass flow rate, and increases first and then decreases with the increase of inter- 


vention angle. This study is of great importance in design and engineering of the water inserts system. 


Key words: multi-component rocket jet; water inserts noise reduction; noise prediction ; intervention angle; 


mass flow rate ; numerical simulation 


火箭 从 发 射 平 台 升 空 的 阶段 是 火箭 初始 上 升 过 
程 中 的 重要 阶段 之 一 '" ,此 阶段 超 高 声速 喷 流 与 周 
围 空气 介质 发 生 急 剧 的 前 切 摊 混 ,形成 强烈 的 压力 
脉动 与 密度 脉动 ,产生 高 量 级 的 喷 流 噪声 ,同时 由 于 
地 面 、. 导 流 权 等 壁面 的 反射 作用 ,在 火箭 箭 体 周围 形 
成 恶劣 的 复合 噪声 环境 ,严重 影响 火箭 结构 及 箭 载 
设备 的 有 效 性 ,对 火箭 的 顺利 发 射 构成 严重 的 威 
胁 = ,因此 针对 火箭 复杂 噪声 环境 的 研究 引起 了 研 
TARH ZAE. 

液体 火箭 发 动机 是 运载 火箭 常用 的 动力 装置 ， 
其 查 工 作 的 过 程 中 产生 高 量 级 的 喷 流 噪声 高 达 
160-0B ^ ,表现 为 箭 体 上 强烈 的 动 噪声 载荷 。 由 于 
饥 包 精确 预测 超声 速 噪声 量 级 的 理论 方法 ,因此 缩 
比 模 型 试验 在 喷 流 噪声 的 研究 中 不 可 或 缺 “  。 基 
据 尖 量 发 动机 缩 比 试验 噪声 测量 结果 总 结 发 展 的 预 
测 模型 ,实现 了 高 超声 速 喷 流 噪声 量 级 的 粗略 预测 ， 
但 是 无 法 深入 研究 噪声 形成 的 内 在 因素 。 为 了 探 
求 淡 箭 喷 流 噪声 产生 机 理 , 国 内 外 学 者 基于 Lighthill 
EREE 、 考 虑 固体 边界 发 声 的 FW-H 线性 积 
分 寞 法 ”以 及 试验 观察 方法 开展 了 一 系列 研究 工 
作 人 研究 发 现 , 高 超声 速 喷 流 噪 声 是 一 种 具有 明显 
空 介 指向 性 的 宽频 带 、 高 量 级 滑 流 混合 噪声 , 导 
流 槽 、 服 务 塔 等 地 面 设 备 对 嘎 流 噪声 的 反射 作用 使 
得 火箭 箭 体 周 围 的 噪声 环境 更 加 复杂 ,威胁 火 
箭 系 统 的 稳定 性 与 安全 性 。 鉴 于 此 ,射流 偏离 槽 定 
向 导 引 及 有 项 顶 尾 焰 导 流 槽 等 被 动 降 噪 方法 , 常 被 
引用 到 发 射 平台 的 设计 过 程 中 , 相 比 之 下 ,逐渐 发 展 
成 熟 的 水 射流 介入 降 噪 技术 在 火箭 实际 发 射 过 程 中 
被 广泛 采用 。 

水 射流 介入 技术 作为 一 种 主动 降 品 技术 ,获得 
了 广泛 的 关注 ,目前 的 研究 主要 集中 在 试验 和 
数值 研究 上 。 美 国 将 水 射流 介入 技术 应 用 到 喷 流 噪 
声 的 控制 领域 ,并 发 展 出 应 用 于 大 型 运载 火箭 航天 
飞机 的 水 射流 介入 降 噪 系统 ;我 国 同样 也 发 展 了 应 
用 于 大 型 运载 火箭 的 水 射流 介入 降 噪 系统 。 试 
验方 法 通常 通过 大 量 的 测试 开展 水 介入 实现 降 噪 研 


究 ,研究 成 本 高 , 且 对 水 射流 介入 降 噪 的 机 理 研 究 不 
清晰 。 随 着 计算 机 技术 的 快速 发 展 , 嘎 流 噪声 的 数 
值 分 析 方法 取得 了 较 大 的 进步 。Salehian 等 .采用 
DES 模型 结合 流体 体积 函数 (VOF) 模 型 开展 了 水 射 
流 介 入 燃气 射流 的 噪声 环境 数值 仿真 研究 ,得 出 了 
水 射流 介入 后 的 流动 情况 ,但 是 研究 中 忽略 了 液态 
水 滴 的 吸 热 蒸发 这 一 重要 的 物理 现象 。Li ARCU 
用 DES 模型 结合 DPM 模型 将 水 滴 视 为 刚性 粒子 , 研 
究 了 高 质量 流 率 介入 燃气 射流 后 对 喷 流 环境 产生 的 
影响 ,模型 中 也 忽略 了 水 滴 的 蒸发 效应 。 李 雨林 
采用 数值 仿真 方法 研究 了 自由 燃气 射流 的 顺 流 噪声 
环境 以 及 水 射流 介入 燃气 射流 时 所 产生 的 降 噪 效 
R ,但 是 并 未 考虑 发 射 台 结 构 的 噪声 反射 作用 对 距 
流 环境 产生 的 影响 。 徐 本 恩 ' 忽略 发 射 台 等 的 影 
啊 ,研究 了 水 射流 以 不 同 角 度 及 不 同 质量 流 率 介入 
燃气 射流 后 ,对 喷 流 噪声 环境 的 抑制 效果 。 陈 劲松 
等 ”研究 了 水 射流 对 单 喷 管 喷 流 噪 声 环境 的 抑制 
机 理 , 得 出 水 射流 与 燃气 射流 之 间 的 交换 作用 是 实 
现 降 噪 效果 的 重要 诱因 。 

综 上 所 述 ,针对 水 射流 介入 高 速 喷 流 的 噪声 环 
境 的 现 有 研究 中 , 尚 缺 乏 发 射 台 结构 影响 下 考虑 水 
射流 蔡 发 现象 的 多 组 分 喷 流 环境 的 准确 描述 研究 。 
因此 本 研究 中 ,针对 具有 复杂 构 型 导 流 覃 结构 影 啊 
下 的 喷 流 环境 ,开展 考虑 蒸发 物理 效应 的 水 射流 介 
和 人 降 噪 研究 ,并 从 水 射流 与 燃气 射流 相互 作用 角度 
前 述 水 射流 介入 降 噪 的 内 在 机 理 ; 其 次 研究 水 射流 
介入 角度 .质量 流 率 等 参数 对 喷 流 噪声 环境 的 影响 
规律 ,对 水 射流 介入 技术 在 高 马赫 数 的 运载 火箭 发 
射 技术 中 的 使 用 具有 重要 的 参考 意义 。 


1 计算 方法 


高 马赫 数 火 箭 喷 流 环境 十 分 恶劣 ,其 间 包 含 了 
和 斜 激 波 、 膨 胀 波 等 复杂 流动 现象 ,并 且 存 在 着 激 波 之 
间 的 相互 作用 以 及 导 流 槽 对 喷 流 的 阻 浏 作用。 为 了 
对 火箭 喷 流 的 流动 情况 进行 模拟 仿真 ,采用 ANSYS 


Fluent 软件 ,结合 基于 k-o SST 的 DES 清流 模型 结 
合 输 运 方程 .DPM 模型 及 FW-H 方程 对 喷 流 环境 进 
行 数值 模拟 ;通过 与 试车 试验 结果 比 对 验证 方法 的 
准确 性 ,假设 火箭 喷 流 流动 中 为 单 相 物 质 , 即 只 存在 
气相 物质 ,水 射流 为 粒 径 不 等 的 离散 液 相 粒 子 ,能 够 
发 生物 态 转变 , 即 吸 热 后 转变 为 气相 ;采用 多 种 不 同 
组 分 作为 火箭 喷 流 工 质 ,其 中 各 种 组 分 的 化 学 特性 
被 忽略 , 即 各 个 组 分 之 间 不 发 生化 学 反应 ,如 不 考虑 
水 在 高 温 下 分 解 为 氧气 和 氧气 ; 喷 流 组 分 满足 连续 
介质 假设 , 且 为 理想 可 压缩 气体 , 即 满足 理想 气体 平 
衡 状 态 方 程 。 
1.1 水 滴 物理 模型 

计算 过 程 中 通过 对 颗粒 作用 力 微分 方程 进行 积 
分 ,完成 对 水 滴 运 动 轨迹 的 求解 。 水 滴 在 流 场 空间 
运动 时 ,满足 水 滴 惯 性 力 与 作用 在 水 滴 上 各 种 力 相 
平衡 的 规律 ,水 滴 所 受 作 用 力 在 稍 卡 尔 坐标 系 下 的 
1548 7; Tg n] eo y 


d — 
d. peun j A 5) 1p — qp 
dt I p, 
IOP: FER cR p 分 别 表示 连续 相 气 体 和 水 滴 粒 子 ，; 
1 à^p' 2. ! T ð 
"». = = T.H ER P. 
NI ot? V P jx, o ij (P) } mau ult +p 


TEP ies Jg e D E p HAM AE Hs Lf =0 为 声 源 数 
HARDE su; A JT I8] E B Vt VIR BE 2) 8 su NE 
TRA TEE 27 F8]. EE DL AAS GR RE AT RE s 29 x7 8] ERAI 
面 移 动 速度 分 量 ;vw 为 垂直 于 积分 面 方向 上 的 积分 
面 移动 速度 分 量 ;5(]) 为 Dirac PRG; H(A) 为 Heavi- 
side-PR Zi ; T; Jy Lighthill Jy 7] KÆ; P; 2g n] Hw 7J 
"KR. 

FW-H 方程 中 描述 了 与 强 非 线性 密切 相关 的 四 
极 子 声 源 、 分 布 于 物体 表面 的 面 声 源 、 具 有 质量 移动 
效应 的 单 极 子 声 源 ,与 火箭 发 动机 的 喷 流 问题 具有 
很 好 的 适应 性 。 

1.3 液态 水 要 化 离散 模型 

液态 水 由 水 射流 喷嘴 喷 出 时 会 发 生 筋 化 现象 ， 
离散 成 直径 各 异 的 液态 水 粒子 ,对 于 物化 后 的 粒子 
直径 7, 假设 其 与 直径 大 于 DD 的 液态 水 粒子 的 质量 
分 数 了 之 间 存 在 指数 关系 ,如 式 (4) 所 示 。 

Y, =e An (4) 
式 中 e 为 自然 对 数 的 底数 ,其 值 为 2.718 3。 


2 试车 台 发 动机 噪声 环境 


发 动机 热 试 车 试验 对 火 社 发 动机 的 有 效 性 、 安 
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物理 量 u M p 分 别 表示 流动 速度 和 密度 ;ff Cu, - 
u, ) 表征 单位 质量 水 滴 在 运动 过 程 中 所 受到 的 忠 力 ; 
&p, -Pp。)/p, 表 示 单 位 质量 水 滴 所 受到 的 净重 力 
(重力 与 浮力 的 差 值 );F 为 水 滴 所 受到 的 其 他 作 
用 力 。 

水 滴 在 流 场 运动 的 过 程 中 与 高 温 的 燃气 射流 发 
生 热 量 交 换 ,水 滴 温 度 也 不 断 上 升 , 当 了 满足 式 (2) 
且 水 滴 表 面 的 蒸汽 压 高 于 空间 蒸汽 压 时 , 液 相 水 与 
气相 水 之 间 将 发 生 质 量 交 换 , 即 液态 水 会 蒸发 转变 
为 气态 水 。 


T,<T, <T, (2) 

AP : T, RRRA; T, RRK A 3C T, DR 
WE TEREKET A, 6T ZR AUR 28 I9] ZR 
发 现象 仍然 能 够 发 生 ox 5 CS K 2 AI UI PREDA 
是 相符 的 。 
1.2 曲面 积分 的 喷 流 噪声 模拟 方法 

对 喷 流 噪声 的 模拟 需要 考虑 流 场 中 不 同形 式 声 
源 , 以 及 其 对 进 场 和 远 场 的 声 辐射 作用 ,采用 FW-H 
方程 对 这 一 过 程 进行 描述 ,方程 可 表达 为 


wu =0,) 18) Y pow, *p(u, 70,) 18} (3) 


EPEK H REPERI S uE.HAR E EIS TE HI oer AC TE DR 
环境 的 研究 有 着 重要 意义 。 试 验 以 某 型 号 的 液体 火 
第 发 动机 为 研究 对 象 , 顺 管 人 口 直 径 为 0.38 m, H H 
直径 为 1.38 m, 顺 管 出 口 与 人 口 之 间 的 距离 为 2 m; 
试验 过 程 中 试车 平台 附近 存在 必要 的 附加 设备 ( 必 
要 的 测试 仪器 .管道 系统 线路 等 ) ,构成 了 复杂 的 测 
试 环 境 。 平台 简化 结构 示意 如 图 1 所 示 , 其 中 包含 
Y IC Az SIEGE, Vr DITS, jT Dt i Fe ir JU ThE 
结构 。 
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重要 设施 


i 


a | 3 RC Ae d 
"" 4 


| cy 


TABO ， 


E 


图 1 试车 平台 结构 示意 图 


Fig. 1 Schematic of static firing test stand 


试验 过 程 中 无 法 对 试车 台 空 间 环 境 进行 详细 测 
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量 , 只 能 在 关键 的 位 置 处 布置 测 点 对 喷 流 的 噪声 环 
境 进 行 测量 。 试 验 中 布置 了 5 个 测 点 (如 图 1 所 示 ， 
A、B 测 点 对 应 实际 发 射 过 程 中 箭 体 的 重要 舱 段 ;C、 
D 测 点 对 应 看 重要 的 地 面 设施 ;E 测 点 位 于 导 流 醒 
内 ,对 应 看 射流 偏转 通道 的 出 口 位 置 ) ,各 测 点 的 总 
声 压 级 (OASPL) 如 表 1 Bran c 

表 1 各 测 点 总 声 压 级 试验 测 值 


Tab.1 Experiment results of OASPL 
测 点 A B C D E 
总 声 压 级 /dB 137 145 146 143 148 


由 以 上 的 测试 结 末 可见 , 随 春 测 点 与 嘎 管 之 间 
距离 的 增加 ,噪声 的 总 声 压 级 呈现 出 递减 的 趋势 ,并 
且 在 距离 喷 管 较 远 位 置 的 导 流 覃 出口 ,仍然 具有 高 
最 级 的 噪声 。 表 明 导 流 槽 以 及 射流 偶 转 需 对 喷 流 品 
声 起 到 了 重要 的 导向 作用 , 除 此 之 外 ,试验 中 测 得 顺 
管 开口 处 的 喷 流 温度 为 1 845 K ,速度 为 3311 m/s, 


3 加 计算 模型 


3-1. 计算 条 件 


为 了 人 研究 液体 火箭 发 动机 的 喷 流 流 场 特性 , 实 
JD 2555 Wt jj e E VP rs BR UI ,将 试车 平 全 进行 了 
适当 的 简化 处 理 。 包 略 试验 过 程 中 的 仪 硕 设备 、 管 
道 线路 文 撑 台 架 等 对 流 场 及 噪声 预测 的 影响 ,建立 
起 宙 液 体 火箭 发 动机 喷 管 .地 面 以 及 导 流 槽 组 成 的 
试 奉 平 台 的 等 比 模型 , 距 管 出 口中 心 距离 地 面 高 度 
好 2m。 考 夸 到 流 场 流动 的 剧烈 性 ,为 防止 远 场 边界 
产生 非 物 理 反 射 , 对 喷 管 近 场 流动 造成 影响 从 而 降 
低 计 算 的 精确 性 ,将 远 场 边界 建立 在 距离 喷 管 出 口 
中 心 160 m 的 位 置 处 ,形成 半径 为 160 m 的 半球 形 
半 目 由 流 场 域 。 数 值 仿真 模型 如 图 2 所 示 。 


(a) 全 局 网 格 


(b) 喷 管 处 结构 网 格 


图 2 数值 仿真 模型 


Fig.2 Numerical simulation model 


采用 分 块 网 格 划 分 技术 ,在 喷 流 核心 近 场 流域 


内 绘制 细密 的 结构 化 网 格 并 构建 出 声场 求解 的 声 源 
面 ,周围 流 场 则 绘制 密度 逐渐 递减 的 非 结构 网 格 。 
将 试车 试验 测 得 的 燃烧 室 总 温 (3 834 K) 与 总 压 
(18.66 MPa) 以 压力 入 口 的 形式 施加 在 发 动机 喷 管 
的 入 口 处 ,同时 将 试验 测 得 的 混合 组 分 施加 在 喷 管 
和 人口 处 ,考虑 各 组 分 基于 浓度 的 扩散 效应 并 忽略 各 
组 分 之 间 的 化 学 反应 。 喷 流 采用 多 组 分 喷 流 模型 ， 
TEPEE TKA, O Cge)) .二 氧化 碳 ( C0,)、 
—& (Ek (CO) , ACH) SUS-T CH) 及 羟基 
(OH) ,各 组 分 摩尔 比例 如 表 2 所 示 。 

表 2 各 组 分 摩尔 比例 


Tab.2 Molar fraction of components 


组 分 摩尔 比例 
H,0(g) 0.38 
CO, 0.26 
CO 0.25 
H, 0.10 
H,OH 0.01 


3.2 网 格 无 关 性 验证 


为 了 得 出 准确 且 高 效 的 数值 仿真 模型 ,首先 开 
展 了 网 格 无 关 性 人 研究 ,分 别 绘制 网 格 数目 为 900 万 、 
1100 万 、1 300 万 及 1 500 万 的 数值 仿真 模型 ,对 比 
喷 管 出 口 处 的 喷 流 速度 ,其 结果 列 于 表 3 中 。 

表 3 网 格 无 关 性 验证 
Tab.3 Grid independence verification 
网 格 规模 /104 
900 1 100 1 300 1 500 


HJE (m s^!) 有 3 321 3315 3315 3315 


无 2803 2883 2882 2882 


对 比 表 3 中 数据 发 现 ,组 分 的 准确 设 定 对 喷 流 
流 场 计算 的 准确 性 具有 重要 的 意义 , 当 网 格 规模 为 
1 100 万 时 , 喷 管 出 口 位 置 顺 流 速度 稳定 于 3 315 m/s, 
且 与 试验 测 值 (3 311 m/s) 误差 为 0.12% ,具有 较 高 
的 精度 ,此 时 喷 管 出 口 位 置 的 温度 为 1873 K, 4H EE 
试验 测 值 (1 845 K) 误差 为 1.5% ,因此 选用 网 格 规 
模 为 1 100 万 的 气动 模型 。 


4 计算 结果 与 分 析 


在 本 研究 中 ,首先 建立 无 水 射流 介入 的 喷 流 流 


场 模 型 ,分 析 无 喷 水 喷 流 的 流 场 和 噪声 环境 ,并 与 试 
车 试验 结果 进行 对 比 ,验证 方法 的 准确 性 。 其 次 , 建 
立 水 射 流 介 入 降 品 模型 ,开展 不 同 水 射流 质量 流 率 
之 比 ( 即 水 射流 质量 流 率 与 燃气 射流 质量 流 率 的 比 
值 ,MFR) 和 介入 角度 对 降 品 效 末 的 影响 规律 研究 。 


4.1 无 水 射流 介入 喷 流 的 流 场 和 噪声 


液体 火箭 发 动机 工作 时 , 燃 伐 剂 与 氧化 剂 在 燃 
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(a) 马赫 数 云 网 


(b) 温度 云图 


图 3 顺 流 流 动 环境 云图 
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烧 室 内 摊 混 ,产生 大 量 成 分 复杂 的 燃气 工 质 ,形成 高 
温 高 速 的 燃气 射流 。 喷 流 截面 马赫 数 云图 如 图 3 
(a) 所 示 , 温 度 云图 如 图 3(b) 所 示 , 压 力 云图 如 图 3 
(ec) 所 示 。 由 图 示 可 以 看 出 喷 管 出 口 处 的 喷 流 马赫 数 
达到 5.5 Ma ,温度 达 2 500 K 以 上 ,在 导 流 槽 的 射流 偏 
转 人 各 处 ,由 于 高 速 燃 气 的 冲 蚀 ,大 量 动能 转化 为 压力 
脉动 和 热能 ,横道 内 压力 明显 高 于 自由 空间 ,最 高 温 
度 高 达 4 100 民 ,可 见 喷 流 达到 了 极 高 的 速度 和 温度 。 


(e) 压力 云图 


Fig.3 Contour of jet flow condition 


己 各 组 分 在 喷 流 流动 过 程 中 均匀 摊 混 ,并 在 喷 流 
BEK 混合 区 以 及 远 场 区 表现 出 一 定 的 浓度 差异 
FEB, CO, .CO H,O( g) .OH .H、 了 浓度 均 表现 为 由 
喷 流 核心 区 至 远 场 区 逐 级 递减 。 由 于 在 计算 初始 状 
态 时 ,流域 空间 中 充满 空气 ,因此 最 终 喷 流 流 场 中 ， 
空气 (Air) 浓度 表现 为 由 核心 区 至 远 场 区 逐 级 递增 ， 
各 组 分 摩尔 比例 云图 如 图 4 所 示 。 

在 流 场 计算 的 基础 上 ,结合 基于 曲面 积分 的 
FW-H 方 程 ,进行 声场 环境 预示 。 在 流 场 中 设置 与 
试验 测 点 相对 应 的 监测 点 ,将 仿真 所 得 结果 处 理 得 
到 各 测 点 在 火箭 喷 流 过 程 中 的 总 声 压 级 , 与 地 面 热 
试车 试验 所 测 得 的 总 声 压 级 进行 对 比 ,结果 如 表 4 
所 示 。 

分 析 上 述 预 示 结 果 可 知 , 随 着 测 点 与 喷 管 距离 
的 增加 (B 一 A,C 一 D) ,噪声 量 级 呈现 出 递减 的 趋 
势 ; 另外 ,距离 喷 管 出 口 较 远 的 卫 测 点 处 的 总 声 压 


级 仍然 高 达 145 dB ,表明 导 流 槽 对 喷 流 噪声 具有 时 
引 作 用 。 
表 4 总 声 压 级 仿真 与 试验 值 
Tab.4 Simulation and experiment values of OASPL 


总 声 压 级 A B C D E 
仿真 值 /dB 137 142 146 145 145 
试验 值 /dB 137 145 146 143 148 

D- 值 /dB 0 -3 0 2 -3 


在 实际 试车 试验 中 ,存在 着 各 种 仪 磊 设备 、 管 道 
线路 、 文 撑 台 架 、 地 面 建筑 等 障碍 ,引起 声波 的 反映 ， 
在 测 点 处 发 生 直达 噪声 与 反射 噪声 的 个 加 现象 , 难 
以 实现 自由 场 的 测试 条 件 ,为 试验 与 仿真 的 对 比 引 
入 了 一 定 的 偶 差 。 对 比 模拟 值 与 试验 结果 ,各 个 测 
点 的 总 声 压 级 差 值 均 保持 在 + 上 3 dB 以 内 ,表明 模拟 
值 与 试验 值 吻合 良好 ,验证 了 分 析 方 法 的 准确 性 。 
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图 4 各 组 分 摩尔 比例 云图 


Fig.4 Molar fractioncontour of each component 
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4.2.1 水 射流 介入 模型 

针对 高 超声 速 火箭 喷 流 设计 了 周 同 均 久 介入 的 
环形 水 射流 介入 系统 ,如 图 5 所 示 。 将 32 个 水 射流 
喷嘴 环 回 均匀 能 入 在 环形 管道 上 ,各 水 射流 喷嘴 中 
心 轴线 与 水 平 轴线 之 间 的 夹 角 为 0, 且 相交 于 一 点 
0。 将 其 配置 在 导 流 模 入 口 与 喷 管 出 口 之 间 , 水 射 
流 顺 嘴 出 口 形 心 所 在 平面 与 导 流 楷 入 口 之 间 的 距离 
jj0.8m, 

在 进行 水 射流 介入 仿真 时 ,将 液态 水 离散 成 直 
径 为 50 ~200 pm 的 水 滴 , 各 直径 范围 的 质量 分 数 如 


表 5 所 示 。 水 射流 以 不 同 的 MFR 及 不 同 的 介入 角 
度 介 入 喷 流 流 场 中 。 


RS 水 滴 尺 寸 参数 
Tab.5 Size data of water droplets 
直径 范围 /um 质量 分 数 
50 ~80 0. 084 
80 - 110 0. 152 
110 ~ 140 0. 529 
140 ~ 170 0. 213 
170 - 200 0. 022 


图 5 水 射流 系统 结构 示意 图 

Fig.5 Schematic of water injection system structure 
4:272. 水 射流 介入 降 品 机 理 分 析 
回 以 介入 角度 6 为 30",MFR =0.5 开展 水 射流 介 
全 降 噪 的 机 理 研究 ,该 介入 条 件 下 水 射流 与 燃气 射 
流 汾 混流 动 状态 。 水 射流 介入 后 随 着 燃气 射流 流入 
导演 槽 内 ,在 流动 过 程 中 水 滴 包 右 在 燃气 射流 周围 ， 
这 虹 以 液 相 存在 的 水 滴 对 噪声 起 到 了 一 定 的 物理 阻 
dE. 

CN 以 介入 到 燃气 射流 中 的 一 东 水 粒子 为 研究 对 
优 其 在 介入 燃气 射流 后 沿 导 流 槽 入 口 重 向 的 速度 
与 粒子 高 度 之 间 的 关系 如 图 6(a) 所 示 , 粒 子 质量 与 
粒 争 高 度 之 间 的 关系 如 图 6(b) 所 示 ,运动 过 程 大 致 
可 耸 为 如 下 3 个 阶段 。 

所 阶段 工 : 水 射流 对 燃气 射流 产生 径 向 剪 切 ,改变 
了 铬 气 射流 的 轮廓 , 阻 灌 燃 气 射流 的 流动 ,导致 供 气 
射流 局 部 密度 增 大 ,速度 减 小 ,引起 燃气 射流 局 部 动 
量 的 变化 。 

阶段 工 :水 射流 与 燃气 射流 摊 混 ,在 生 向 上 与 燃 
气 射流 发 生动 量 交 换 。 

阶段 焉 :燃气 射流 掺 混 水 射流 与 射流 偏转 器 发 
生 相互 作用 ,流动 方向 转向 导 流 槽 道 延 伸 方 向 ,此 时 
液 相 水 基本 上 完全 蒸发 。 

由 上 述 分 析 可 知 ,水 射流 与 燃气 射流 挫 混 的 流 
动 过 程 中 ,水 射流 并 不 能 介入 到 燃气 射流 的 核心 ,而 
是 包 黎 在 燃气 射流 周围 ,这 在 一 定 程度 上 实现 了 对 
噪声 的 物理 阻隔 作用 。 同 时 水 射流 对 燃气 射流 的 前 
切 作用 动量 交换 以 及 吸 热 藻 发 作用 衰减 了 喷 流 的 
总 能 量 , 对 降 噪 效果 的 实现 具有 重要 意义 。 
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4.2.3 MFR 对 降 噪 效果 的 影响 

将 水 射流 介入 角度 0 固定 为 13" ,设置 3 组 不 同 
的 质量 流 率 之 比 MFR 分 别 为 0.5、1.0 和 1.5, 人 研究 
水 射流 介入 质量 流 率 对 降 品 效果 的 影响 。 水 射流 介 
人 后 不 同 MER 介入 条 件 下 的 水 薰 气 摩尔 比例 云图 
如 图 7 所 示 。 
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图 6 水 滴 运 动 状态 
Fig.6 Motion of water droplets 
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气 摩尔 比例 云图 发 生 了 明显 的 变化 。 水 射流 以 
MFR 20.5 介入 时 ,水 蒸气 摩尔 比例 峰值 由 0. 38 升 
至 0.51; 以 MFR =1.0 介入 时 ,水 蒸气 摩尔 比例 峰值 
升 至 0.67; 以 MFR =1.5 介入 时 ,水 菩 气 峰值 摩尔 比 
例 升 至 0.70 ,不 同 介 入 情况 下 各 测 点 的 总 声 压 级 如 
图 8 所 示 。 
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图 8 不 同 MFR 介入 各 测 点 OASPL 
Fig.8 OASPL of probes with different MFR 


分 析 图 中 数据 发 现 , 水 射流 以 不 同 的 MER 介入 ， 
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(b) MFR=1.0 


(b) MFR=1.0 (c) MFR=1.5 
图 7 不 同 MFR 介入 水 蒸气 摩尔 比例 云图 


Fig.7 Contour of water vapor molar fraction with different MFR 


均 实现 了 流 场 空间 范围 内 的 降 吕 效果, 随 着 MFR 的 
增 大 降 品 效果 逐渐 增强 。 水 射流 介入 后 与 燃气 射流 
发 生 径 向 剪 切 ,水 滴 运 动 状 态 如 图 9 所 示 。 液 态 水 
滴 与 燃气 射流 挨 混 过 程 中 不 断 吸 热 蒸发 并 与 黎 气 射 
流 之 间 发 生动 量 交 换 , 这 对 抑制 喷 流 噪声 有 着 重要 
的 作用 。 不 同 MER 介入 条 件 下 喷 流 核心 的 动量 密 
度 随 高 度 的 变化 曲线 如 图 10 所 示 。 水 射流 与 燃气 
射流 在 20 m 高 度 处 发 生 剪 切 挨 混 ,燃气 射流 在 剪 切 
位 置 处 密度 大 幅 增 加 ,动量 密度 随 之 增 大 ;随后 水 滴 
与 炊 气 射流 在 垂 向 上 发 生动 量 交 换 并 吸收 大 量 的 热 
FERRAZ A UE TIL BE E E Del, E BE EAST ,动量 
密度 随 之 降低 , 随 着 MFR 的 增 大 ,水 射流 对 燃气 射 
流动 量 的 要 减 作用 增强 , 降 噪 效果 逐渐 提升 。 
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图 9 不 同 MFR 介入 水 滴 运 动 示 意图 
Fig.9 schematic of water droplets motion with different MFR 
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图 10 不 同 MFR 介入 喷 流 动量 密度 
Fig. 10 Momentum density of jet with different MFR 


(a) 0=15° 


(b) 0-30* 
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4.2.4 介入 角度 对 降 吧 效果 的 影响 

保持 水 射流 介入 的 MER 20. 5, WRK BT LAT 
入 角度 对 嘎 流 噪声 环境 的 抑制 效果 。 设 置 3 组 不 同 
的 水 射流 介入 角度 0 分 别 为 13" ,30* RI 45? ,在 配置 
水 射流 介入 系统 的 位 置 时 ,保持 水 射流 顺 中 出 口 形 
心平 面 与 地 面 之 间 的 距离 始终 为 0.8 m. 

水 射流 介入 后 与 燃气 射流 发 生 热 量 交 换 ,液态 
水 滴 吸 收 热量 转变 成 气态 的 水 蒸气 ,造成 喷 流 环境 
中 水 蒸气 摩尔 比例 的 明显 变化 。 不 同 介 入 角度 0 下 
水 蒸气 摩尔 比例 云图 如 图 11 所 示 。 
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图 11 不 同 介 入 角度 水 蒸气 摩尔 比例 云图 


Fig. 11 
水 射流 以 不 同 的 介入 角度 9 介入 后 由 于 水 滴 的 
蒸发 作用 ,导致 了 燃气 射流 附近 水 蒸气 摩尔 比例 的 
变化 ,但 水 蒸气 峰值 摩尔 比例 并 未 发 生 明 显 的 变化 ， 
这 是 因为 随 着 水 射流 介入 角度 9 的 增 大 ,介入 速度 
径 向 分 量 逐 渐 减 小 ,对 燃气 射流 的 介入 效果 降低 ,水 
滴 大 多 在 燃气 射流 周围 发 生 荧 发 的 物理 变化 ,不 同 
介入 角度 下 各 测 点 总 声 压 级 如 图 12 所 示 。 
由 上 述 结果 可 知 , 随 着 介入 角度 0 的 增 大 ,在 相 
同 的 MFR 下 , 降 品 效果 出 现 先 增 大 后 降低 的 现象 ， 
在 水 射流 以 30" 介 入 时 ,达到 了 最 佳 的 降 品 效果 。 水 
射流 以 不 同 介入 角度 介入 时 ,各 介入 角度 下 水 滴 运 
动 如 图 13 所 示 。 水 射流 介入 燃气 射流 时 ,对 燃气 射 
流产 生 了 两 种 作用 :其 一 ,与 燃气 射流 发 生 径 问 前 
切 ,导致 剪 切 位 置 附近 密度 升 高 ;其 二 ,水 射流 的 剪 
切 作 用 改变 了 燃气 射流 的 轮廓 , 对 燃气 射流 产生 阻 


Contour of water vapor molar fraction with different 0 


沛 作用 ,风流 速度 分 布 发 生变 化 。 
POP 一 无 水 射流 
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图 12 不 同 介入 角度 各 测 点 OASPL 
Fig. 12 OASPL of probes with different 6 
不 同 介 入 角度 0 条件 下 喷 流 核心 的 动量 密度 随 
高 度 的 变化 曲线 如 图 14 所 示 。 随 着 介入 角度 9 的 
增 大 ,水 冉 流 与 燃气 射流 剪 切 的 高 度 逐 渐 降 低 , 同 时 


384 
水 射流 径 向 速度 的 减弱 ,水 射流 对 燃气 射流 的 剪 切 
作用 降低 ,在 剪 切 位 置 处 对 动量 密度 的 提升 减弱 ; 男 
外 由 于 水 射流 垂 回 速度 分 量 随 着 介入 角度 9 的 增 大 
而 逐渐 增 大 ,燃气 
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Fig. 14 Momentum density of jet with different 0 


图 14 


5 结 it 


针对 液体 火箭 发 动机 高 超声 速 喷 流 的 气动 噪声 
以 及 在 水 射流 介入 条 件 下 的 喷 流 流 场 降 噪 问题 , 考 
虑 发 射 平台 中 导 流 槽 的 影响 液体 火箭 发 动机 工作 
时 所 产生 了 多 种 气相 物质 的 影响 及 水 射流 介入 后 花 
发 物理 效应 ,开展 了 数值 仿真 研究 。 结 打 表 明 ,水 射 
流 介 入 降 品 技术 能 够 有 效 抑制 高 速 喷 流 所 产生 的 恶 
劣 噪 声 环境 ,并 得 出 如 下 的 结论 。 

1) 水 射流 介入 燃气 射流 ,对 燃气 射流 产生 剪 切 
作用 ,动量 交换 作用 以 及 吸 热 磁 发 作用 是 实现 降 噪 


(b) 0=30° 
不 同 介 入 角度 水 滴 运 动 示意 图 


Fig.13 Schematic of water droplets motion with different 0 
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燃气 射流 动量 的 衰减 作用 降低 。 因 此 ,水 射流 介入 
角度 是 对 燃气 射流 动量 勇 切 促进 及 阻 清 衰 弱 的 综合 
作用 结果 ,故而 , 随 着 介入 角度 9 的 增 大 , 降 品 将 果 
先 增 大 后 降低 。 
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效果 的 重要 诱因 。 

2) B 2f MFR 的 增 大 , 降 噪 效 采 逐渐 增 大 。 水 射 
流 即使 以 较 低 的 MER 进行 介入 ,仍然 能 够 达到 可 观 
的 降 品 效果 。 

3 ) 随 着 水 射流 介入 角度 的 增 大 , 降 品 效果 先 增 
大 随后 降低 。 

在 本 研究 中 ,重点 考虑 了 导 流 槽 以 水 射流 莱 发 
效应 的 影响 ,但 忽略 了 水 射流 一 次 破碎 组 分 间 化 学 
反应 等 现象 对 水 射流 介入 降 噪 的 影响 , 仍 有 竺 进 一 
步 开展 更 为 细致 的 研究 工作 。 
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